
第 53 卷    第 3 期                              稀有金属材料与工程                                    Vol.53,   No.3 

2024 年      3 月                    RARE METAL MATERIALS AND ENGINEERING                         March    2024 

 

收稿日期：2023-03-21 

基金项目：国家自然科学基金创新研究群体（51921003）；国家商用飞机制造工程技术研究中心创新基金（COMAC-SFGS-607）；江苏省

科研与实践创新计划（KYCX21_0196） 

作者简介：刘  飞，男，1989 年生，博士生，南京航空航天大学机电学院，江苏  南京  210016，电话：025-84890644，E-mail: 

liufei07104517@nuaa.edu.cn 

DOI: 10.12442/j.issn.1002-185X.20230084 
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摘  要：为了探究不同相对挤压量的开缝芯棒孔挤压强化对 7050 铝合金疲劳性能的影响，建立了开缝芯棒孔挤压强化

有限元模型，开展了开缝芯棒孔挤压强化试验，分析了孔挤压强化试样孔壁残余应力和受载试样孔壁应力分布规律，

探究了相对挤压量、残余应力和疲劳寿命之间的关系，揭示了开缝芯棒孔挤压强化工艺的抗疲劳增益效果。结果表明：

试样孔壁挤入端，相对挤压量为 2%、3%和 4%，孔壁的最大残余压应力为 246.8、338.6 和 367.7 MPa，相对挤压量与

孔壁最大残余压应力呈正相关；受载试样孔壁挤入端，相对挤压量为 2%、3%和 4%，孔壁最大应力为 451.2、368.7 和

321.6 MPa，相对挤压量与孔壁最大应力呈负相关；相对挤压量为 2%、3%和 4%的试样中值疲劳寿命是相对挤压量为

0%的 1.17、1.52 和 1.71 倍。 
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7050 铝合金具有高强度、耐腐蚀性、高韧性、密度

小和优良的加工性能等特点，在飞机上应用非常广泛[1-3]。

飞机上多数结构通过在连接孔中安装紧固件进行装配，

由于连接孔的存在，导致材料不连续，在外加交变载荷

作用下易于产生应力集中，萌生疲劳裂纹与增加疲劳裂

纹扩展速率，加快带孔结构疲劳失效[4-6]。为了提高带孔

结构的疲劳性能，学者们研究了孔挤压强化技术[7-11]、干

涉连接技术[12-13]、喷丸强化技术[14-15]和滚压强化技术[16-17]

等。其中，孔挤压强化技术具有操作方便、结构简单和

挤压强化效果好等特点，在航空领域得到推广应用。 

孔挤压强化技术主要采用开缝衬套或实心芯棒对

试样孔壁进行挤压强化，使孔壁形成有益的残余压应

力，试样承受外加交变载荷时能够抵消部分交变载荷

产生的拉应力，降低孔壁平均应力和应力幅值，从而

提高试样的疲劳性能[18-20]。然而，开缝衬套壁薄，采

用开缝衬套对试样进行挤压强化，开缝衬套受到挤压

力作用易于发生大的塑性变形，利用开缝衬套进行二

次挤压强化时大的塑性变形严重影响孔挤压强化效

果。开缝衬套使用一次后发生大的塑性变形，导致开

缝衬套不能进行多次使用，从而增加了开缝衬套孔挤

压强化工艺成本。采用实心芯棒对试样进行孔挤压强

化时，实心芯棒工作环直径大于试样的初孔直径，导

致实心芯棒孔挤压强化时存在局限性。基于开缝衬套

与实心芯棒存在的问题，提出开缝芯棒孔挤压强化工

艺[21]。然而，孔挤压强化过程中相对挤压量与孔壁残

余应力密切相关，残余应力影响试样疲劳性能。由于

开缝芯棒的挤压强化部位（前锥段、工作环和后锥段）

存在开缝，引起开缝芯棒的挤压强化部位与试样孔壁

接触面积减小，导致开缝芯棒孔挤压强化过程中相对

挤压量对试样疲劳性能的影响不清楚。 

本工作建立开缝芯棒孔挤压强化 7050 铝合金三

维有限元仿真分析模型，分析相对挤压量与铰削加工

对孔壁残余应力的影响，探究受载试样孔壁应力分布

规律，开展不同相对挤压量的开缝芯棒孔挤压强化试

验，研究相对挤压量对 7050 铝合金试样疲劳性能的影

响，仿真分析与试验研究相结合，揭示开缝芯棒孔挤

压强化工艺的抗疲劳性能，旨在提高 7050 铝合金试样

疲劳强度，延长试样服役寿命。 

1  开缝芯棒孔挤压强化三维有限元仿真 

开缝芯棒孔挤压强化是一个复杂的弹塑性变形过

程，运用试验方法难以准确表示挤压强化试样孔壁中间

层部位应力分布特征。因此，运用有限元仿真分析方法，

探究不同相对挤压量的开缝芯棒孔挤压强化试样孔壁
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残余应力分布规律与受载试样孔壁应力分布特征。 

开缝芯棒孔挤压强化三维有限元仿真模型中开缝

芯棒采用 4 开缝与开缝宽度为 1.6 mm，工作环直径为

12.73 mm，试样尺寸为 200 mm×40 mm×4 mm，相

对挤压量 e=2%、3%和 4%，保持开缝芯棒工作环直径

不变，通过改变试样的初孔直径，实现不同相对挤压

量的孔挤压强化。采用 ABAQUS 中 C3D8R 六面体单

元对试样、开缝芯棒和支撑棒划分网格，开缝芯棒孔

挤压强化有限元模型及网格划分，如图 1 所示。对试

样 4 个侧面施加固定约束，试样孔壁附近不设置约束，

开缝芯棒施加 Z 方向的位移，设置开缝芯棒与试样孔

壁之间的摩擦系数为 0.1。开缝芯棒孔挤压强化后孔壁

形成凸脊，运用生死单元对开缝芯棒孔挤压强化试样

进行铰削加工。开缝芯棒与试样的材料参数，见表 1。 

2  实  验 

本研究中使用的材料为 7050 铝合金，其化学成分

见表 2。 

 

 

 

 

 

 

图 1  开缝芯棒孔挤压强化有限元模型及网格划分  

Fig.1  Finite element model and mesh generation for hole 

expansion strengthening of split mandrel 

 

表 1  材料参数 

Table 1  Parameters of material 

Parameter 
Split 

mandrel 
7050 aluminum alloy 

Young’s modulus, E/GPa 218 70.3 

Poisson’s ratio, μ 0.13 0.33 

Yield limit, σy/MPa - 455 

Ultimate strength, σb/MPa 3500 510 

Elongation, δ/% - 10 

 

表 2  7050 铝合金的化学成分 

Table 2  Chemical composition of 7050 aluminum alloy 

Element Content, ω/% 

Mg 1.9-2.6 

Zn 5.7-6.7 

Cu 2.0-2.6 

Fe 0.15 

Si 0.12 

Ti 0.06 

Cr 0.04 

Zr 0.08-0.15 

Mn 0.1 

Al Bal. 

按照图 2a 加工孔挤压强化试样，D0 为试样的初

孔直径。采用 CMT7504 微机控制电子万能试验机，

开展开缝芯棒孔挤压强化试验（图 3）。开缝芯棒上存

在开缝，孔挤压强化前，对开缝芯棒挤压强化部位施

加力，使挤压强化部位的开缝发生收缩，引起开缝芯

棒工作环直径小于试样的初孔直径，将试样放置于开

缝芯棒导向段，完成试样安装。随后在开缝芯棒中插

入支撑棒，开缝芯棒工作环不发生收缩。在开缝芯棒

挤压强化部位与试样孔壁涂抹 MoS2 干膜润滑剂。设

置开缝芯棒孔挤压强化速度为 10 mm/min，匀速拉出

插入支撑棒的开缝芯棒，实现试样孔挤压强化。 

采用 μ-X360s 型 X 射线残余应力分析仪，测量开缝

芯棒孔挤压强化试样孔壁挤入端的残余应力，测试条件

为 Cu Kα 靶材。为了防止光斑距试样孔壁较近引起部分

光线脱离试样，测量点选取距试样孔壁 1 mm，沿测量

方向选取 5 个点，测量点之间的距离为 1 mm（图 4）。 

采用 6 刃直齿铰刀，在 RATEE-4E 立式铣床上对开缝

芯棒孔挤压强化试样进行铰削加工，转速为 100 r/min，进

给量为 0.15 mm/r。 

采用 SAMST 电液伺服液压试验机，开展试样的

疲劳性能测试（图 2b）。疲劳测试条件，见表 3。记录

疲劳测试过程中试样断裂时的应力循环次数，作为该

试样的疲劳寿命。由于疲劳寿命具有分散性，每种相

对挤压量的条件下进行 5 次重复试验，以降低疲劳寿

命分散性对试样疲劳性能的影响。运用航空工业部标

准-材料疲劳试验统计分析方法（HB/Z112-1986），计

算每种相对挤压量的条件下试样的中值疲劳寿命估计

量 N50。采用台式扫描电子显微镜，观察不同相对挤

压量的疲劳试样断口形貌。 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 2  疲劳性能测试装置 

Fig.2  Fatigue performance test setup: (a) fatigue specimen and 

(b) fatigue testing machine 
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图 3  开缝芯棒孔挤压强化试验 

Fig.3  Experimental of hole expansion strengthening of split  

mandrel 

 

 

 

 

 

图 4  残余应力测量点选取 

Fig.4  Selection of residual stress measurement points 

 

表 3  疲劳性能测试条件 

Table 3  Fatigue performance test conditions 

Fatigue experimental 

equipment 

SAMST electro-hydraulic servo 

hydraulic testing machine 

Stress level/MPa 0.7σb 

Stress ratio 0.1 

Frequency/Hz 20 

Loading mode 
Axial constant amplitude sine wave 

loading 

Environment condition Room temperature, in air 

 

3  结果与讨论 

3.1  仿真结果验证 

开缝芯棒孔挤压强化试样孔壁形成 3 个方向的残

余应力：沿试样孔壁径向、沿试样孔壁轴向和沿试样

孔壁切向。其中，沿试样孔壁切向方向的残余应力对

试样疲劳性能影响较大[22-23]。因此，本工作主要研究

开缝芯棒孔挤压强化试样孔壁切向方向的残余应力，

即 S11 方向的残余应力。试样孔壁切向方向的残余应力

提取位置，如图 5 所示。 

 

 

 

 

图 5  孔壁残余应力提取位置 

Fig.5  Extraction position of hole wall residual stress  

为了进一步验证建立的开缝芯棒孔挤压强化

三维有限元仿真分析模型准确可靠，选取相对挤压

量 e=2%、3%和 4%的开缝芯棒孔挤压强化试样，

采用 μ-X360s 型 X 射线残余应力分析仪，测量试样

孔壁挤入端的残余应力，按照试验方法描述选取测

量点。对比分析不同相对挤压量的孔壁残余应力试

验数据与仿真结果（图 6），得到不同相对挤压量的

残余应力变化趋势相一致，试验数据与仿真结果的

最大误差小于 15%，表明建立的孔挤压强化三维有

限元仿真模型可用于分析开缝芯棒孔挤压强化

7050 铝合金。  

3.2  残余应力 

3.2.1  相对挤压量对残余应力的影响 

开缝芯棒挤压强化试样孔壁残余应力分布云图，

如图 7 所示。孔壁残余应力分布规律，如图 8 所示。 

开缝芯棒孔挤压强化试样孔壁形成凸脊，孔壁挤

入端的残余压应力小，相对挤压量大，孔壁形成的残

余压应力大（图 7）。试样孔壁挤入端，相对挤压量 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 6  仿真结果与试验数据对比 

Fig.6  Comparisons between simulation results and experimental 

data: (a) e=2%, (b) e=3%, and (c) e=4% 
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e=2%、3%和 4%，孔壁形成的最大残余压应力分别为

246.8、338.6 和 367.7 MPa（图 8a）；试样孔壁中间层，

相对挤压量 e=2%、3%和 4%，孔壁形成的最大残余压

应力分别为 359.9、402.7 和 419.1 MPa（图 8b）；试样

孔壁挤出端，相对挤压量 e=2%、3%和 4%，孔壁形成

的最大残余压应力分别为 331.2、351.7 和 373.1 MPa

（图 8c）。孔壁中间层形成的最大残余压应力大于挤

入端与挤出端；随着距孔壁距离的逐渐增大，孔壁形

成的残余压应力呈现先逐渐增大，然后减小，距孔壁的

距离增加到一定值后孔壁形成的残余压应力转变为拉

应力，之后孔壁残余应力趋于稳定；孔壁相同位置，相

对挤压量越大，孔壁形成的最大残余压应力越大（图 8）。 

开缝芯棒孔挤压强化过程中，开缝芯棒挤压强化试

样孔壁，孔壁材料发生塑性变形，形成残余压应力场。

试样孔壁材料受到前锥段对孔壁径向方向的挤压力、工

作环对孔壁径向方向的挤压力和开缝芯棒与孔壁之间

的摩擦力，试样孔壁挤入端与挤出端为自由端，孔壁中

间层受到挤入端与挤出端约束，孔壁中间层承受径向方

向的挤压力大于挤入端与挤出端，引起孔壁中间层形成

的残余压应力大。开缝芯棒沿试样孔壁轴向方向运动，

孔壁材料在轴向挤压力作用下发生轴向方向的金属流

动，孔壁材料堆积在挤出端，增加了孔壁挤出端的塑性

变形，使得孔壁挤出端残余应力大于挤入端。相对挤压

量与残余应力呈正相关，相对挤压量大，孔壁材料塑性

变形大，孔壁形成的残余压应力大。 

3.2.2  铰削加工对残余应力的影响 

开缝芯棒上存在开缝，开缝芯棒孔挤压强化过程

中孔壁材料沿挤压芯棒开缝处发生金属流动，挤压强

化后孔壁形成凸脊；孔壁挤入端、中间层和挤出端等

位置承受径向方向的挤压力不同，挤压强化后试样孔

壁形状不均匀；开缝芯棒加工过程中存在加工误差，

引起挤压强化后试样孔径小于终孔直径。因此，开缝

芯棒孔挤压强化后需要进行铰削加工，去除孔壁形成

的凸脊、使挤压强化后试样孔壁形状均匀和使挤压强

化后试样孔径达到终孔直径。7050 铝合金铰削加工后

试样孔壁残余应力分布云图，如图 9 所示。铰削加工

前后试样孔壁残余应力分布规律，如图 10 所示。 

7050 铝合金试样铰削加工后，孔壁形成的凸脊消

失，铰削加工前（图 7）与铰削加工后（图 9）孔壁残

余应力未发生显著变化。随着距孔壁距离的逐渐增加，

试样孔壁挤入端、中间层和挤出端等位置孔壁形成的

残余应力呈现相似的变化规律，铰削加工后 e=2%，

3%，4%的试样孔壁最大残余压应力分别为 256.9、

327.9和 372.4 MPa铰削加工前后孔壁形成的残余应力

差值小于 20 MPa（图 10）。因此，可以忽略铰削加工

对孔壁残余应力的影响[7,23]。 

3.2.3  受载试样孔壁应力 

为了探究不同相对挤压量的开缝芯棒孔挤压强化

对受载试样孔壁应力分布的影响，运用单向拉伸试样

三维有限元仿真模型，模拟疲劳试验中试样受载条件 

 

 

 

 

 

 

 

图 7  孔壁残余应力分布云图 

Fig.7  Cloud diagrams of residual stress distribution on hole wall: (a) e=2%, (b) e=3%, and (c) e=4% 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 8  开缝芯棒孔挤压强化试样孔壁残余应力分布规律 

Fig.8  Distribution laws of residual stress in the hole wall of the specimen of split mandrel hole expansion strengthening: (a) inlet area,  

(b) middle area, and (c) outlet area 
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下孔壁应力分布。开展相对挤压量 e=2%、3%和 4%的开

缝芯棒孔挤压强化，对挤压强化试样进行铰削加工。在

相对挤压量 e=0%、2%、3%和 4%的铰削加工试样模型上

一端施加固定约束，一端施加 0.7σb拉伸均匀分布载荷。

受载试样孔壁危险截面的应力分布云图，如图 11 所示。

受载试样孔壁危险截面的应力分布规律，如图 12 所示。 

 

 

 

 

 

 

 

图 9  铰削加工后孔壁残余应力分布云图  

Fig.9  Cloud diagrams of residual stress distribution on the hole wall after reaming: (a) e=2%, (b) e=3%, and (c) e=4% 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 10  铰削加工前后孔壁残余应力分布规律  

Fig.10  Residual stress distribution law of hole wall before and after reaming: (a, a′) inlet area, (b, b′) middle area, and (c, c′) outlet area 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 11  受载试样孔壁危险截面的应力分布云图 

Fig.11  Cloud diagrams of stress distribution in dangerous section of the hole wall of the loaded specimen: (a) e=0%, (b) e=2%, (c) e=3%,  

and (d) e=4% 

S, S11 
(Average: 75%) 

S, S11 
(Average: 75%) 

S, S11 
(Average: 75%) 

S, S11 
(Average: 75%) 

S, S11 
(Average: 75%) 

S, S11 
(Average: 75%) 

S, S11 
(Average: 75%) 



·714·                                        稀有金属材料与工程                                             第 53 卷 

 

0

2000

4000

6000

8000

10000

12000

14000

F
at

ig
u
e 

L
if

e/
cy

cl
es

Relative Expansion Amount
e=0% e=2% e=3% e=4%

Cycles N50

5030
5105
4911 4906
4553

4951

Cycles N50

5689
5371
5485 5741
6420

5794

Cycles N50

9050
8267
7902 8405
8397

8449

Cycles N50

7884
8141
7585 7437
6751

6921

0 1 2 3 4 5 6 7
100

200

300

400

500

600
S

tr
es

s/
M

P
a

Distance from Hole Wall/mm

 e=0%

 e=2%

 e=3%

 e=4%

a

0 1 2 3 4 5 6 7
100

200

300

400

500

600

Distance from Hole Wall/mm

 e=0%

 e=2%

 e=3%

 e=4%

b

0 1 2 3 4 5 6 7
100

200

300

400

500

600

Distance from Hole Wall/mm 

 e=0%

 e=2%

 e=3%

 e=4%

c

Crack fracture direction 

Principal stress Central hole 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 12  受载试样危险截面的应力分布规律  

Fig.12  Stress distributions of dangerous section of the loaded specimen: (a) inlet area, (b) middle area, and (c) outlet area 

 

e=0%的受载试样，孔壁挤入端最大应力为 486.9 

MPa，孔壁中间层最大应力为 497.2 MPa，孔壁挤出端

最大应力为 486.5 MPa（图 12），对于 e=0%的受载试

样，试样孔壁中间层应力大，应力集中显著，疲劳裂

纹一般先从试样孔壁中间层萌生[24-25]。试样孔壁挤入端，

e=2%时孔壁最大应力为 451.2 MPa，e=3%时孔壁最大应

力为 368.7 MPa，e=4%时孔壁最大应力为 321.6 MPa，

相对挤压量与孔壁应力呈负相关，相对挤压量大，孔

壁最大应力小（图 12a）。开缝芯棒孔挤压强化试样孔

壁挤入端的残余压应力小于中间层与挤出端（图 8），

试样受载后，孔壁形成的残余压应力能够抵消拉伸载

荷产生的拉应力，导致孔壁挤入端应力大（图 12a），

孔壁中间层与挤出端应力小（图 12b、12c）。相对挤

压量与孔壁形成的残余压应力密切相关，相对挤压量

大，孔壁形成的残余压应力大（图 8），受载试样孔壁

应力小（图 12）。不同相对挤压量的条件下，受载试

样孔壁挤入端应力最大，应力集中现象显著。因此，

试样孔壁挤入端易于萌生疲劳裂纹，试样孔壁挤入端

最先发生疲劳破坏[26-28]。 

相对挤压量与残余压应力呈正相关，与受载试样

孔壁应力呈负相关，进一步说明了开缝芯棒孔挤压强

化后孔壁形成的残余压应力能够抵消外加交变载荷产

生的拉应力，提高试样疲劳性能。 

3.3  疲劳性能 

3.3.1  疲劳寿命 

不同相对挤压量的孔挤压强化试样疲劳寿命，如

图 13 所示。 

开缝芯棒孔挤压强化 7050 铝合金，对疲劳试样施

加 0.7σb 的载荷，相同试验条件下，e=2%、3%和 4%

的试样中值疲劳寿命为 5741、7437 和 8405 次均大于

e=0%的试样中值疲劳寿命 4906 次（图 13）。与 e=0%

的试样中值疲劳寿命相比，e=2%、3%和 4%的试样中

值疲劳寿命分别提高了 1.17、1.52 和 1.71 倍。 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 13  试样疲劳寿命 

Fig.13  Fatigue life of specimen 

 

开缝芯棒孔挤压强化后孔壁形成有益的残余压应

力（图 8），能够抵消部分外加交变载荷产生的拉应力（图

12），相对挤压量影响孔壁形成的残余压应力（图 8），

则相对挤压量与试样的疲劳寿命密切相关[29]。开缝芯棒

孔挤压强化后，试样孔壁挤入端产生的残余压应力小

（图 8），孔壁挤入端的残余应力对疲劳寿命影响大。试

样孔壁挤入端，e=2%孔壁形成的最大残余压应力为

246.8 MPa，e=3%孔壁形成的最大残余压应力为 338.6 

MPa，e=4%孔壁形成的最大残余压应力为 367.7 MPa（图

8a），相对挤压量大，孔壁挤入端的最大残余压应力大，

试样的疲劳寿命大（图 13），表明开缝芯棒孔挤压强化

工艺能够提高 7050 铝合金试样的疲劳寿命。 

3.3.2  断口形貌 

7050 铝合金断裂试样，如图 14 所示。疲劳试样

的疲劳源区，如图 15 所示。疲劳试样的疲劳裂纹扩展

区，如图 16 所示。 

 

 

 

 

图 14  7050 铝合金断裂试样 

Fig.14  Fracture specimen of 7050 aluminum alloy 



第 3 期                             刘  飞等：孔挤压强化对 7050 铝合金孔结构疲劳性能的影响                       ·715· 

 

2.13 μm 

2.11 μm 

2.02 μm 

2.45 μm 

2.46 μm 
2.49 μm 

2.67 μm 

2.75 μm 

2.74 μm 

3.11 μm 

3.12 μm 

2.97 μm 

a′ 

c′ 

d′ 

b′ 

d 

a 

b 

c 

Fatigue source Fatigue source Fatigue source Hole wall Fatigue source 

c b d a 

10 µm 10 µm 

100 µm 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 15  疲劳试样的疲劳源区 

Fig.15  Fatigue source zones of fatigue specimen: (a) e=0%, (b) e=2%, (c) e=3%, and (d) e=4% 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 16  疲劳试样的疲劳裂纹扩展区 

Fig.16  Fatigue crack propagation zones of fatigue specimen:  

(a, a′) e=0, (b, b′) e=2%, (c, c′) e=3%, and (d, d′) e=4% 

 

e=0%、2%、3%和 4%的疲劳试样均从中心孔的危

险截面处断裂，疲劳试样裂纹断裂方向基本垂直于主

应力方向（图 14）。疲劳试样孔挤压强化过程中，相

对挤压量不同，孔壁形成的残余应力不同，引起疲劳

试样的断口形貌存在显著差异。 

不同相对挤压量的疲劳试样的疲劳源均在孔壁，

e=0%的试样疲劳源出现在孔壁中间层部位，且有多个

疲劳源；e=2%、3%和 4%的试样疲劳源出现在孔壁挤

入端，且疲劳源数量小于 e=0%（图 15）。开缝芯棒孔

挤压强化试样孔壁形成残余压应力，可以降低孔壁最

大应力幅值，相对挤压量越大，挤压强化后孔壁形成

的最大残余压应力大，平衡外加交变载荷产生拉应力

的程度大，孔壁最大应力幅值降低程度大，降低疲劳

裂纹尖端的应力强度因子，延缓疲劳裂纹萌生，减小

疲劳源数量。孔壁局部应力与有效应力集中系数密切

相关，利用式（1）计算有效应力集中系数： 

=1 ( 1)K q                           （1） 

式中，Kσ为有效应力集中系数，qσ为材料对应力集中

的敏感系数，ασ为理论应力集中系数。 

运用式（2）计算 ασ： 

max=
n







                              （2） 

式中，σmax 为最大局部应力，即应力循环中具有最大

代数值的应力；σn 为名义应力。 

不同相对挤压量的条件下，试样的终孔直径相同，

名义应力相同，相对挤压量大，孔壁形成的最大残余

压应力大，受载试样孔壁应力最大应力小。由式（2）

可知，试样孔壁最大应力小，试样的理论应力集中系

数小。由式（1）可知，ασ小，试样的有效应力集中系

数小，相对挤压量与有效应力集中系数呈负相关。相

对挤压量大，孔壁有效应力集中系数小，从而可以提

高试样的疲劳强度。 

试样的疲劳裂纹扩展区存在疲劳条纹，疲劳条纹

之间的距离表示试样每进行一次循环扩展的距离。测

量距试样孔壁 1500 μm 处疲劳条纹的间距，每种相对

挤压量的条件下测量试样 3 处的疲劳条纹间距，将 3

处的测量结果取平均值作为该试样的疲劳条纹间距。

e=0%的试样疲劳条纹间距为 3.07 μm；e=2%的试样疲

劳条纹间距为 2.71 μm；e=3%的试样疲劳条纹间距为

2.47 μm；e=4%的试样疲劳条纹间距为 2.09 μm（图 16）。

开缝芯棒孔挤压强化试样孔壁挤入端的残余压应力小

（图 8），受载试样孔壁挤入端应力大（图 12），应力
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集中现象严重，孔壁挤入端应力对试样疲劳寿命影响

大。相对挤压量与挤入端孔壁残余应力呈正相关（图

8），与受载试样孔壁应力呈负相关（图 12）。相对挤

压量大，孔壁形成的残余压应力大，抵消外加交变载

荷产生的拉应力程度大，疲劳试样每进行一次循环疲

劳条纹扩展的距离减小，降低了疲劳裂纹扩展速率，

增加了试样的疲劳裂纹扩展寿命，使试样的疲劳寿命

变大。 

4  结  论 

1）相同相对挤压量的条件下，开缝芯棒孔挤压强

化试样孔壁挤入端形成的最大残余压应力小于中间层

与挤出端；试样孔壁相同位置，相对挤压量与孔壁最

大残余压应力呈正相关。 

2）试样孔壁挤入端，e=2%、3%和 4%的试样孔

壁最大残余压应力为 246.8、338.6 和 367.7 MPa，铰

削加工后，e=2%、3%和 4%的试样孔壁最大残余压应

力为 256.9、327.9 和 372.4 MPa，铰削加工前后孔壁

残余应力差值小于 20 MPa。 

3）相对挤压量 e=2%、3%和 4%，受载试样孔壁

挤入端的最大应力为 451.2、368.7 和 321.6 MPa，开

缝芯棒孔挤压强化试样孔壁形成的残余压应力能够平

衡部分外加交变载荷产生的拉应力，相对挤压量与受

载试样孔壁应力呈负相关。 

4）相对挤压量 e=2%、3%和 4%的试样中值疲劳

寿命比 e=0%提高了 1.17、1.52 和 1.71 倍，相对挤压

量与试样的疲劳寿命呈正相关。开缝芯棒孔挤压强化

工艺降低了试样的疲劳源数量，减小了疲劳条纹间距，

延缓了疲劳裂纹萌生，降低了疲劳裂纹扩展速率，从

而提高了试样疲劳性能。 
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Abstract: In order to investigate the effect of hole expansion strengthening of split mandrel with different relative expansion amount s on 

the fatigue properties of 7050 aluminum alloy, a finite element model of hole expansion strengthening of split mandrel was established, 

and hole expansion strengthening of split mandrel experimental was carried out. The residual stress on the hole wall of the hole expansion 

strengthening specimen and the distribution law of the stress on the hole wall of the loaded specimen were analyzed. In addit ion, the 

relationship among relative expansion amount, residual stress and fatigue life were explored. Finally, the fatigue resistance effect of hole 

expansion strengthening of split mandrel was revealed. The results show that when the relative expansion amount is 2%, 3%, and 4%, the 

maximum residual compressive stress of the hole wall is 246.8, 338.6, and 367.7 MPa at the inlet area of the hole wall of the specimen, 

respectively. The relative expansion amount is positively correlated with the maximum residual compressive stress of the hole wall. In 

inlet area of the hole wall of the loaded specimen, when the relative expansion amount is 2%, 3%, and 4%, the maximum stress of the hole 

wall is 451.2, 368.7, and 321.6 MPa, respectively; the relative expansion amount is negatively correlated with the maximum stress of the 

hole wall. The median fatigue life of specimens with relative expansion amount of 2%, 3%, and 4% is 1.17, 1.52, and 1.71 times of that of 

the specimens with relative expansion amount of 0, respectively. 
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